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小型航空機の飛行性に関する測定と評価 
 
STUDY ON MEASUREMENT AND EVALUATION OF FLYING QUALITY OF LIGHT AIRCRAFT 
 
浅見将輝 
Masaki ASAMI  
指導教員 御法川学 
 
法政大学大学院理工学研究科機械工学専攻修士課程 
 
For small aircraft design, good flying quality is important to keep safety margin and to learn how to fly. 
Recently new category of small aircraft so called “Light Sport Aircraft: LSA” is spreading worldwide, the LSA 
is one of the categories of potential popular training aircraft. On the other hand, accident of small aircraft has 
increased since 2014 in Japan and the main cause of accident is neglecting the weight and balance of aircraft. 
The present study is to clarify relationship between aircraft mass properties such as center of gravity and moment 
of inertia and characteristics of dynamic longitudinal mode experimentally. Firstly, moment of inertia of scale 
model and actual light aircraft was measured by using pendulum method. Secondly, long and short period in 
longitudinal mode were measured by actual flight test. It was confirmed that characteristics of dynamic 
longitudinal mode were affected by mass properties of aircraft.  
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１． 緒論 
（１）研究背景 
近年，世界的な旅客需要の増加に伴いパイロット不足
が深刻な問題となっている．パイロット訓練においては，
シミュレーターの活用や MPL（Multi-crew Pilot License）
訓練の導入によって訓練の短期間化が行われているが，
単発小型航空機を用いた初期飛行訓練は必須である．ま
た，世界的な小型航空機の動向を見ると，2004年頃に FAA
（連邦航空局）が制定した LSA（Light Sport Aircraft）が欧
米を中心に広がりをみせている．LSA は機体の諸元を 2
人乗りにするなど既存の軽飛行機よりも限定的にするこ
とで軽飛行機としての性能を持ちながら，ULP よりも安
全な機体として訓練やレジャーでの使用が期待されてい
る．いっぽう日本においては LSA カテゴリーの制定はお
ろか小型航空機の普及が進まない理由として，事故が減
らないことがある．Fig.1 は国土交通省の統計をもとに作
成した 2014 年以降の航空事故件数の推移であるが，運航
が圧倒的に多い大型機に比べて，小型機や超軽量動力機
の事故件数は依然として多いのが現状である．小型航空
機の運航は自家用操縦士の場合，重量や重心位置の管理
など自己責任として飛行することが多いため，重量超過
や重心位置を誤ったまま飛行してしまうなどして事故に
つながるケースが多い． 
小型航空機の操縦者である訓練生や，自家用操縦士に
とって「操縦しやすい」機体であることは安全上極めて重
要な要素であるといえる．しかしながら，重量や重心位置
の変化が飛行性にどの程度影響を与えているかというこ
とが小型航空機では大型機や戦闘機に比べて十分に理解
されていない．また小型航空機の設計の観点からは，飛行
性が良好に保たれるようにすることが重要であると言え
る． 
 
 
Fig. 1 Number of aircraft accidents in Japan 
 
（２）研究目的 
本研究では，小型航空機の飛行性について地上実験と
飛行実験を行い，慣性モーメントの変化が飛行性に与え
る影響について実験的に評価することを目的とした． 
初めに，模型を用いて振り子を使用した慣性モーメン
ト計測装置を作成し，重心位置と慣性モーメントの関係
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を把握した．次に実際の動力滑空機（Diamond Aircraft 
HK36 Super Dimona）を用いて，振り子式の慣性モーメン
ト測定装置を製作して重心位置と慣性モーメントの計測
を行った．最後に実機による飛行試験を行い，地上実験の
結果と比較して慣性モーメントの変化が機体の運動モー
ド及び飛行性に与える影響を評価した． 
 
２． 航空機の質量特性と飛行安定性 
（１）使用記号一覧 
まず，本研究で使用する記号を示す． 
𝜔𝑙𝑝 長周期モードの固有振動数 
[rad/s] 
𝜁𝑙𝑝 長周期モードの減衰比 [-] 
𝜔𝑠𝑝 短周期モードの固有振動数 
[rad/s] 
𝜁𝑠𝑝 短周期モードの減衰比 [-] 
𝑆 主翼面積 [m2] 
𝑠 ラプラス変数 [-] 
𝑋𝑢 𝐶𝑥𝑢の有次元空力微係数 [1/s] 
𝑀𝑞 𝐶𝑚𝑞の有次元空力微係数 [1/s] 
𝑀𝛼 𝐶𝑚𝛼の有次元空力微係数 [1/s
2] 
𝑀?̇? 𝐶𝑚?̇?の有次元空力微係数 [1/s] 
𝑍𝛼 𝐶𝑧𝛼の有次元空力微係数 [m/(s
2・
deg)] 
𝑈0 飛行速度 [m/s] 
𝐼 慣性モーメント [kg・m2] 
T 周期 [s] 
𝑇1 Swinging gear に飛行機を吊るし
た状態での周期[s] 
𝑇2 Swinging gear 単独で振った時の
周期[s] 
W 振り子重量 [kg] 
𝑊1 飛行機と Swinging gear の総重量 
[kg] 
𝑊2 Swinging gear の重量 [kg] 
𝑊3 飛行機重量 [kg] 
𝑊𝑚𝑎𝑖𝑛 Main gear にかかる重量 [kg] 
𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒 Nose gear にかかる重量 [kg] 
L 振動中心から重心までの距離 
[m] 
𝐿1 振動中心から振り子重心までの
距離 [m] 
𝐿2 振動中心から飛行機重心までの
距離 [m] 
𝐿3 振動中心から Swinging gear 重心
までの距離 [m] 
𝑋𝐶𝐺  X 軸方向の重心位置 [m] 
𝑍𝐶𝐺 Z 軸方向の重心位置 [m] 
 
（２）航空機の運動方程式 
 機体の縦の運動方程式において水平直線釣り合い飛行
からの縦の擾乱運動の応答として，昇降舵角に対する応
答を考える．縦の運動方程式から特性多項式∆𝑙𝑜𝑛𝑔は，昇
降舵固定の場合，一般に s に関する 4 次式になり，次の
ように s に関する 2 つの 2 次式の積に因数分解される． 
 
 
∆𝑙𝑜𝑛𝑔= (𝑠
2 + 2𝜁𝑠𝑝𝜔𝑠𝑝𝑠 + 𝜔𝑠𝑝
2 ) 
(𝑠2 + 2𝜁𝑙𝑝𝜔𝑙𝑝𝑠 + 𝜔𝑙𝑝
2 ) 
(1) 
 
この式において右辺第一の因数は，s の 1 次および 0 次の
係数が，第 2 の因数に比べともに大きく，短周期モード
(short-period mode)を表し，右辺の第 2 の因数は，s の 1 次
および 0 次の係数がともに小さく，長周期モード(long-
period mode)を表している．また，2 つの因数においてζ
は減衰率，ωは固有振動数を表す． 
a）長周期モード 
このモードは機体が速度とピッチ角をゆっくり変化さ
せる減衰が小さく周期の長い運動である．長周期近似の
特性方程式は次のようになる． 
 
 𝑠2 + (−𝑋𝑢)𝑠 + (2𝑔
2 𝑈0
2⁄ ) = 0 (2) 
 
長周期モードの減衰率と固有振動数は次式により近似す
ることができる． 
 
 𝜔𝑙𝑝 ≅ √2𝑔 𝑈0⁄  (3) 
 
 𝜁𝑙𝑝 ≅ −𝑋𝑢 (2𝜔𝑙𝑝)⁄  (4) 
 
b）短周期モード 
 短周期モードは，速度変化は小さく迎角とピッチ角の
変化がおもに関与する運動である．短周期モードの特性
方程式の根は次式より求められる． 
 
 
𝑠2 + {−(𝑀𝛼 𝑈0⁄ ) − 𝑀𝑞 −𝑀?̇?}𝑠
+ {−𝑀𝛼 + (𝑍𝛼 𝑈0⁄ )𝑀𝑞}
= 0 
(5) 
 
短周期モードの減衰率と固有振動数は次式で近似される． 
 
 𝜔𝑠𝑝 ≅ √−𝑀𝛼 + (𝑍𝛼 𝑈⁄ )𝑀𝑞 (6) 
 
 𝜁𝑠𝑝 ≅
−(𝑍𝛼 𝑈⁄ ) − 𝑀𝑞 −𝑀?̇?
2𝜔𝑠𝑝
 (7) 
 
（３）安定微係数の推算 
以下に今回用いた安定微係数の推算式を示す．無次元
安定微係数は DATCOM[1]を用いて計算し，その結果から
有次元安定微係数を推算した． 
長周期モード減衰率の近似式(4)において 
 
 𝑋𝑢 = {𝜌𝑈0𝑆 (2𝑚)⁄ }(𝐶𝑥𝑢 + 2𝐶𝐿 tan 𝜃0) (8) 
 
また，短周期モードの固有振動数，減衰率近似式において， 
 
 𝑀𝑞 =
𝜌𝑈0𝑆𝑐̅
2
4𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝑞 (9) 
 
 𝑀𝛼 =
𝜌𝑈0
2𝑆𝑐̅
2𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛼 (10) 
 
 𝑀?̇? =
𝜌𝑈0𝑆𝑐̅
2
4𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚?̇? (11) 
 
 𝑍𝛼 =
𝜌𝑈0
2𝑆
2𝑚
(𝐶𝑍𝛼 − 2𝐶𝐿 tan 𝛼0) (12) 
 
（４）Pendulum method  
振り子法（Pendulum method[2][3]）による慣性モーメント
の計測について示す．本研究では飛行機の縦運動に限定
しているため慣性モーメントの計測も同様に𝐼𝑦𝑦のみを考
えていく．真空中で小さな振幅で振動する非減衰振り子
について運動方程式は 
 
 𝐼
𝑑2𝜃
𝑑𝑡2
+ bθ = 0 (13) 
 
この方程式より振動の周期が求められ， 
 
 T =
2𝜋
√𝑏 𝐼⁄
 (14) 
 
慣性モーメントは 
 
 𝐼 =
𝑇2𝑏
4𝜋2
 (15) 
 
定数𝑏は振り子の異なるタイプ・寸法に依存する． 
𝐼𝑦𝑦を計測する際，用いられるのは実体振り子（Compound 
pendulum）であるので 
 
 b = WL (16) 
 
したがって，慣性モーメントは 
 
 𝐼 =
𝑇2𝑊𝐿
4𝜋2
 (17) 
実際には飛行機を単独で振り子として振ることはできな
いため機体を支えるために図に示したような Swinging 
gear を取り付ける．Swinging gear は約 800kg の機体を支
えるので無視できない重量になるため，最終的には飛行
機を振り子として振ったデータから減じられなければな
らない．また，飛行機の重心位置は振り子の振動軸と並行
ではあるが離れた位置になるため，飛行機の重心位置周
りの慣性モーメントは以下の式で算出される． 
 
 I =
𝑊1𝑇1
2𝐿1
4𝜋2
−
𝑊2𝑇2
2𝐿2
4𝜋2
−
𝑊3𝐿3
2
𝑔
 (18) 
 
Swinging gear の慣性モーメントは単独で振り子試験を行
い周期計測することで求められる． 
ここで𝐿1は振り子の重心位置までの距離である． 
実験では回転軸，機体の重心を同一鉛直線上にくるよう
配置してから計測をするので実測せずに以下の式で求め
ることができる． 
 
 𝐿1 =
𝑊2𝐿2 +𝑊3𝐿3
𝑊1
 (19) 
 
また，𝐼𝑦𝑦を求めるために振り子の振動軸は明確に固定さ
れていなければならない．回転軸に単管パイプを使用す
ることで固定した． 
 
 
Fig. 2 Compound pendulum method for the determination of 
the moment of inertia 
 
（５）航空機の飛行性 
飛行性とはパイロットが任務を遂行するときの容易さ
と正確さを支配する飛行機の特性と定義され，安定性，操
縦性などを含めた概念[4]である．飛行性を評価するための
代表的な基準の一つに MIL-F-8785C[5]がある．この規格は
1960 年代初めに米軍規格として定められた航空機の飛行
性に関する評価基準である． 
この評価基準では飛行機のクラス，飛行形態によるカ
テゴリー，飛行性によるレベルを分類して具体的に基準
を示している． 
本研究では，実験機の飛行性を評価するにあたり，クラ
ス１（小型機）におけるカテゴリーB（巡航状態）で最も
Axis of oscillation
c.g. of swinging gear
c.g. of pendulum
c.g. of aircraft
Swinging gear
Y axis
L1
L2
L3
飛行性が良いとされるレベル１の要求を検討した． 
飛行機の縦の運動に関する主な要求は下記のとおりで
ある． 
 
１． 速度に関する縦安定 
a. 縦の静安定 
b. 長周期モードの安定 
c. 飛行経路安定 
２． マヌーバ時の特性 
a. 短周期モードの固有振動数と減衰率 
b. 操舵力とその安定 
c. Pilot Induced Oscillation(PIO) 
３． 操縦性 
各種飛行における舵の効きや操舵力など 
 
縦の運動として代表的な長周期モードと短周期モード
に着目して飛行試験の実施，飛行性の検討を行った． 
ここで，航空機の縦の運動について述べる．航空機の縦
運動は，速度とピッチ角速度及び迎角の変化が微小であ
ると仮定したとき，長周期モードと短周期モードという 2
つの振動運動の重ね合わせで表現できる．長周期モード
は，位置エネルギーと運動エネルギーの変換であり，周期
が数十秒と長く，減衰が小さい．しかし，パイロットが操
縦によって修正することが可能である．いっぽう短周期
モードは迎角とピッチ角の変化が関わる運動で，減衰は
大きいが周期が数秒程度と短い．パイロットによる修正
は難しいとされ，操縦性に大きく影響する．これらの運動
特性は機体の空力特性により決定されるため，機体設計
の重要な指標となる． 
 
 
Fig. 3 Long period mode 
 
 
Fig. 4 Short period mode 
 
 MIL 規格における長周期モードと短周期モードに関す
る詳細な要求を以下に示す． 
 長周期モードはフゴイドモードとも呼ばれ，航空機の
運動エネルギーと位置エネルギーが交換されるような運
動である．減衰比の要求によって飛行性が分けられてお
りその数値は以下の通りである． 
 
Table 1 Requirement of long period mode 
Level Damping ratio 𝜁𝑙𝑝[-] or 𝑇2[s] 
１ 𝜁𝑙𝑝 > 0.04 
２ 𝜁𝑙𝑝 > 0 
３ 𝑇2 ≥ 55 
 短周期モードは減衰比と固有振動数によりそれぞれ上
限と下限の数値が定められておりその範囲内が一般的に
良い飛行性を有しているとされている． 
短周期モードにおける固有振動数および減衰比の要求
を以下に示す． 
 
Table 2 Requirement of short period mode 
Category Class Frequency𝜔𝑠𝑝[rad/s] 
Damping 
ratio𝜁𝑠𝑝[-] 
A 
All 
≥ 1.0 0.35-1.3 
B - 0.3-2 
C 
1,2,4 ≥ 0.87 
0.35-1.3 
2,3 ≥ 0.7 
 
 
Fig. 5 Good flying quality of short period mode  
 
 Fig. 5 において太枠で囲まれた範囲内が一般的に良い
飛行性とされている．枠外のコメントはテストパイロッ
トの評価であり，操縦に対する飛行機の応答性や操舵力
の大きさ，タスク遂行の効率性などを記載している． 
 
３． 実験方法 
（１）模型を用いた慣性モーメントの計測 
本実験では，実験機である動力滑空機のラジコン用模
型を用いて慣性モーメントの計測を行った．模型を使用
して計測する前に，慣性モーメントが既知である試験片
を計測し計測装置の精度が十分であることを確かめた．
その後，模型を使用して機体の慣性モーメントの計測を
行った．計測装置を以下の図に示す． 
 
 Fig. 6 Compound pendulum for model aircraft 
 
（２）実機を用いた重心位置の計測 
水平（前後）方向の計測と垂直（上下）方向の計測をそ
れぞれ行い，機体の重心位置を推定した．本実験では，動
力滑空機 (Diamond Aircraft 社製 HK36TTC-115 Super 
Dimona)を使用した．機体諸元は以下のとおりである．  
 
 
Fig. 7  Three views of HK36TTC-115 Super Dimona[6] 
 
Table 3 Specification of HK36TTC-115 Super Dimona 
Overall length[m] 7.28 
Overall width[m] 16.33 
Overall height[m] 1.78 
Chord length[m] 1.00 
Wing area[m2] 15.30 
Aspect ratio[-] 17.11 
 
a）水平方向の重心位置計測 
 
 
Fig. 8 Measurement of aircraft’s center of gravity  
図中の赤丸で示した点が重心位置，青い長方形が計測
に使用した重量計である． 
 
計測には 3 個の重量計を用いてそれぞれ主輪右側，主輪
左側，前輪に配置する．Fig.8 をもとに重心位置周りの力
のつり合いを考える． 
 
 𝑋𝐶𝐺 ∙ 𝑊𝑚𝑎𝑖𝑛 = (𝐿 − 𝑋𝐶𝐺) ∙ 𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒  (20) 
 
上記の方程式を解くと重心位置の水平方向は以下のよう
に求めることができる． 
 
 𝑋𝐶𝐺 =
𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒
𝑊𝑚𝑎𝑖𝑛 +𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒
∙ 𝐿 (21) 
 
 
Fig. 9 Measurement of center of gravity  
 
b）垂直方向の重心位置計測 
垂直方向の重心位置は機体を傾けて計測することで得
られ，Fig.10 のように約 10 度機首上げの姿勢に調整し計
測を行う．姿勢角は機首に固定した傾斜計を用いて読み
取った． 
 
 
Fig. 10 Measurement of center of gravity 
( longitudinal direction ) 
 
 上図を単純化した図を用いて，重心位置周りの力のつ
り合いを考える． 
 
   
     
     
 
Weight scale
      
θ
   
 Fig. 11 Simplified schematic of aircraft’s center of gravity 
 
 赤丸で示した重心位置周りの力のつり合いを考えると
垂直方向の重心位置は以下の式で求められる． 
 
 𝑍𝐶𝐺 =
𝐿
tan 𝜃
∙ (
𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒 −𝑊 𝑛𝑜𝑠𝑒
𝑊𝑚𝑎𝑖𝑛 +𝑊𝑛𝑜𝑠𝑒
) (22) 
 
（３）実機を用いた慣性モーメントの計測 
本計測では普段実験機を駐機している大利根飛行場の
駐機スペースを借りて行った． 
計測に至るまでの流れは次に示す通りである．初めに，工
事現場で足場を組むときなどに用いられる単管パイプを
使用して櫓を組み立て，機体を吊るための Swinging Gear
を作成した．最後にユニック車のクレーンを使用して
Swinging Gear を櫓に取り付けた． 
慣性モーメントの計測には振り子法を採用した．理由
としては，機体自身にジグを直接取り付ける必要がなく，
また単管パイプを使用することで比較的安価に行うこと
が出来るからである．重量，振り子の周期，振動軸から重
心までの距離を測定し(18)式に代入することで飛行機の
重心周りの慣性モーメントを推算する． 
 
 
Fig. 12 Measurement of moment of inertia 
 
（４）飛行試験による縦の運動モード計測 
a）計測システム 
機体の姿勢・運動計測は，慣性計測センサ(Crossbow 社
製 NAV440CA-200)を用い，6 軸の加速度から機体の姿勢
や速度を得た．センサ本体は機体重心に近い操縦席後方
荷物室に設置した．操舵量の計測は，操縦系統に取り付け
たワイヤエンコーダ(Micro-Epsiron 社製 Series WPS Model 
MK30)により，パイロットのエレベータ操作量に対する
比を求めた．ワイヤエンコーダで測定したデータは，AD
コンバータ(National Instruments 社製 NI USB-6009)及び制
御ソフト(Labview)を用いて PC に収集した．これらの装
置は，外部電源により駆動させた．以上の計測システムを
搭載した際の重心位置変化は無視できるほど微小であっ
た． 
b）長周期モード計測法 
長周期モードは高度 2500ft，対気速度 90kt の状態から
操縦桿を約 15 度前方に動作時間 1s ほど倒した後，操縦
桿から手を放して縦運動が収束するまで待った． 
計測したピッチ角変化から，対数減衰率δ𝑙𝑝を計算し，減
衰比𝜁𝑙𝑝を算出した． 
c）短周期モード計測法 
以下に示す Doublet input[7]法により計測を行った． 
操縦桿を急速に下げた後，急速に引き，中立に戻す．長
周期モードの影響が出にくいとされている．計測はいず
れも高度 2500ft，対気速度 90kt で実施した． 
 
４． 実験結果 
（１）模型飛行機を用いた慣性モーメント計測 
模型飛行機で計測を行う前に慣性モーメントが既知の
試験片を使用して計測を行い，作成した装置，Compound 
method で慣性モーメントが得られることを確認した． 
実機のラジコン用模型（0.53kg）の慣性モーメントは
0.075 [ kg m2 ]であった． 
（２）実機を用いた重心位置の計測 
 重心位置は縦方向，横方向それぞれで計測を行い推算
された．  
 
 
Fig. 13 Change of CG position in lateral direction 
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 Fig. 14 Change of CG position in longitudinal direction 
 
（３）実機を用いた慣性モーメントの計測 
燃料搭載量毎の慣性モーメントの計測結果を示す． 
 
 
Fig. 15  Time history of amplitude on compound pendulum 
test with zero fuel 
 
 
Fig. 16 Time history of amplitude on compound pendulum 
test with half fuel 
 
 
Fig. 17  Time history of amplitude on compound pendulum 
test with full fuel 
 
 
Fig. 18 Changes of moment of inertia by weight 
 
（４）実機を用いた飛行試験 
実機によって得られた長周期モードの計測結果を示す． 
 
 
Fig. 19 Relationship between weight and long period mode’s 
damping ratio 
 
重量が重くなるほど長周期モードの減衰率が小さくな
っていることが分かる．しかしその変動は MIL 規格で定
めるレベル 1 の飛行性の範囲内で収まっていることが分
かる． 
次に短周期モードの結果を示す．地上試験時の慣性モ
ーメント，重量・重心位置で推算した短周期モードの固有
振動数・減衰比の変化を見ていく．プロットは各慣性モー
メントにおいて迎角を-4 度から 8 度まで 2 度ずつ変化さ
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せて推算した． 
 
 
Fig. 20 Changes of flying quality on short period mode 
 
 MIL 規格の一般的なパイロットコメントを参照すると，
短周期モードの飛行性は慣性モーメントが大きいほど，
パイロットの入力に対する機体の応答が遅くなり，操舵
力が大きく必要になる傾向を示すことが分かった． 
 
５． 結論 
小型航空機の飛行性を実験的に計測，評価することを
目的として，実機による慣性モーメントの計測および飛
行試験による縦の運動モードの計測，空力微係数を用い
て縦の運動モードの推定を行った． 
縦および横方向の重心位置の計測は，燃料搭載量を変
化させて行うことで機体重量の変化と重心位置の変動の
関係を把握することができた．縦方向の重心位置は重量
が変化してもその変化が小さくなるよう設計されている
ことが確認できた．また，縦及び横方向の重心位置の変化
を機体に投影したとき，主翼の範囲内で収まっているこ
とも実験的に確認することができた． 
Pendulum method（振り子法）にて実機の慣性モーメン
トを計測した．事前に計測した慣性モーメントが既知の
試験片で装置の有効性を確認できた．実機による計測に
おいても慣性モーメントを直接計測することができたと
いえる．燃料搭載量を変化させて計測を行い，機体の重量
変化と慣性モーメント変化においてその相関性を確認す
ることができた． 
飛行試験は縦の運動モードに限定して長周期モードと
短周期モードの計測を行い MIL 規格に基づいて飛行性の
評価を行った．長周期モードは地上で行った慣性モーメ
ントの計測結果と比較することで変化の傾向を把握する
ことができた．短周期モードは，入力後の機体の減衰が非
常に大きくピッチ角の変化がすぐに収束しレベルに戻っ
てしまうため比較が困難であった．そのため，DATCOM
で算出した無次元空力微係数から有次元空力微係数を計
算し，短周期モードを推算して慣性モーメントとの比較
を行った． 
地上試験の重量・重心位置，慣性モーメントの計測は屋
外で行っており，気象状況が少なからず計測に影響して
いると考えられる．今後の課題としては，地上試験の場合
は外乱の少ない状況下でより精密な計測を行うことや，
Pendulum method を適用して X 軸，Z 軸に関する慣性モー
メントの計測を行い，飛行試験においても縦方向のみな
らず横方向に拡大して飛行機の挙動を網羅的に評価する
ことが挙げられる． 
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